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This study aims to investigate the effects of tip clearance size on the aerodynamic performance of an 
ultra-highly loaded turbine cascade (UHLTC) with the turning angle of 160 degrees by using the small sized 
wind tunnel for an annular turbine cascade. The size of tip clearance was set to 2%and 3% of the passage height. 
The experimental results showed that the decrease of the size of tip clearance enhanced the torque performance 
and the turbine efficiency because of the reduction of aerodynamic loss caused by the tip leakage flow. 
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１． 緒論 
世界の電力消費量はほぼ一貫して増加傾向にあり，近
年においても経済発展が著しい新興国を中心に電力消費
量は増え続けている[1]．また，さらなる高度情報化社会
や，世界的な電気自動車の重要性が増加すると予想され
る．一方で，地球温暖化や大気汚染などに代表される地
球規模の環境問題および，資源の枯渇化が深刻化してお
り．そのため，近年においては発電の際に二酸化炭素の
排出を伴わない風力発電や太陽光発電などに強い関心が
寄せられている．しかしながら，これらの発電方式が総
発電電力量に占める割合は僅かであり，安定的な電力供
給が難しい為，実情世界の総発電電力量の約 60%は火力
発電が占めている．また，安全性への疑問視から，脱原
子力発電の世界的な流れもあり，火力発電の重要性は今
後もより一層強まると考えられる．そのため，増え続け
る電力消費に対応し，尚且つ環境問題を解決するために
は火力発電の高効率化が不可欠である．特に近年におい
ては，GTCC(Gas turbine combined cycle)や IGCC(Integrated 
coal gasification combined cycle)などの高効率火力発電方
式が多く採用されていることから，それらの主要機器で
あるガスタービンの性能向上は重要な課題である． 
ガスタービンの高性能化を図るために，主要構成要素
であるタービンに対して主に熱的・空気力学的および材
料工学的見地から研究が進められている．タービンの空
気力学的性能向上技術の一つに，転向角の増大により翼
負荷を増加させるタービン翼の高負荷化がある．高負荷
化によってタービン翼一枚あたりから得られる負荷が従
来型の翼と比較して増加するため，翼枚数および段数の
削減やタービン径の縮小を可能にし，その結果ガスター
ビンの小型・軽量化が期待される．特に高バイパス比化
を追求する航空機用エンジンにおいては，コアエンジン
の小型・軽量化を可能にすることから寄与するところが
大きい．また，ガスタービンの熱効率の向上を図るため
にタービン入口温度(TIT)の高温化が進められ，最新のガ
スタービンにおける TIT は 1600°C を超えるまでに達し
ている．TIT の高温化にはタービン翼への耐熱材料の使
用に加えてタービン翼の冷却が不可欠であり，冷却には
一般的に圧縮機により圧縮された空気の一部が利用され
る．そのため，冷却空気量の増加は燃焼器を通過する空
気量の低下を引き起こし，さらにタービン翼から流出し
た冷却空気は主流ガスとの混合により損失を発生させる．
特に GTCC などのコンバインドサイクルにおいて，冷却
空気量がコンバインド効率に与える影響は大きく，高温
化の利点を最大にするには冷却空気量の増加を最小に抑
える必要がある[2]．これに対して，翼枚数の削減を可能
にするタービン翼の高負荷化は有効な手段の一つと考え
られる．しかしながら，転向角の増加による高負荷化は
翼間圧力勾配を増大させるため，翼列流路内で強い二次
流れが生じ，結果として翼列性能の低下が予測される．
したがって，高効率・高負荷翼の実現には，全体性能お
よび内部流動を明らかにし，効率向上のために必要な知
見を収集する必要がある． 
本研究室では究極ともいえる転向角 160°を有する超高
負荷軸流タービン翼を対象にタービン翼の高負荷化に関
する研究を進めている．超高負荷タービン翼の特徴とし
て，転向角の増加により翼 1 ピッチ分の流路幅が翼間内
で急拡大しないように，最大翼厚が従来型のタービン翼
より非常に厚くなっている．これまでに，同翼を直線状
に配列した超高負荷タービン直線翼列に対して実験的お
よび数値解析的手法により，入射角の変化や翼形状の違
いによる影響などの調査が行われてきた[3][4][5]．さらに，
より実機に近い条件で性能を評価するために，同翼を円
環状に配列した超高負荷軸流タービン円環翼列(UHLTC)
に対しても実験的および数値解析的手法により研究を進
めている．UHLTC を対象に行った実験的研究の一連の研
究結果から，低回転数域の試験条件において，翼形状お
よび翼端間隙高さが空力性能に及ぼす影響が明らかにさ
れている[6][7]．また，試験装置の改良により高速回転が
可能な試験装置を用いて，高回転域における UHLTC の
特性を把握するために，比較対象である従来程度の転向
角を有する軸流タービン円環翼列(CTC)を対象とした試
験も行い，膨張比，回転数および相対流入角の変化が各
翼列の空力性能に与える影響が明らかにされている[8]． 
本研究においては，超高負荷軸流タービン翼をマイク
ロガスタービンへ適用することを視野に入れ，タービン
直径 80mm の UHLTC を対象に，小型円環翼列風洞試験
装置により翼端間隙高さを変化させて性能試験を行い，
その変化が空力性能に与える影響を調査した． 
 
２． 供試翼列 
本研究の評価対象である UHLTC の静翼と動翼の翼形
状および円環翼列を Fig.1 と Fig.2 にそれぞれ示す．
UHLTC の主な仕様を Table1 に示す．また，翼端間隙高
さ TCL の定義を Fig.3 に示す．UHLTC の動翼の転向角は
160.0°であり，静翼および動翼の翼枚数はそれぞれ 17 枚
と 18 枚である．また，それぞれの翼はスパン方向に一様
な翼形状の二次元翼である．本実験の主要パラメータと
して，動翼の TCL は 2%，3%の二種類に設定した． 
 
 
 
 
 
Fig.1 Profile of blades(UHLTC) 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
(a) Stator 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
(b) Rotor 
 
Fig.2 Annular cascades (UHLTC) 
 
    Table 1 Specification of cascades 
 
 
   
 
    Table 1 Specification of cascades (UHLTC) 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.3 Definition of tip clearance 
 
３． 実験装置 
（１） 実験装置の概要 
本研究で使用した実験装置全体の概略図を Fig.4 に示
す．実験装置はスクリューコンプレッサ，圧力タンク，
質量流量計および小型円環翼列風洞試験装置で構成され
ている．本試験装置はスクリューコンプレッサにより圧
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力タンクに蓄えられた圧縮空気が，小型円環翼列風洞試
験装置へと供給される吹込み型風洞である． 
（２） 小型円環翼列風洞試験装置 
空力性能試験に使用した小型円環翼列風洞試験装置の
概略図および実機の写真を Fig.5 に示す．また，静動翼
間距離 Z の定義を Fig.6 に，全温および圧力の測定位置
を Fig.7 に示す．試験装置測定部内のタービン段は，静
翼と動翼で構成される単段軸流タービンであり，静動翼
間距離 Z は動翼の軸方向翼弦長 Caxの 30%に設定した．
試験装置に供給された圧縮空気は整流格子を通過後，測
定部内の静翼で膨張し，動翼を駆動させた後に大気へ放
出される．測定部上流の流路中央には熱電対が，測定部
のタービン段入口および出口には全圧管と静圧管が周方
向にそれぞれ 3 箇所ずつ設置されている．また，タービ
ン段出口の全圧管は，ステッピングモータにより回転す
る機構を有している．試験装置後方にはトルクメータお
よびヒステリシスブレーキが設置されており，動翼の回
転数はヒステリシスブレーキにより制御した． 
 
４． 実験条件および実験方法 
（１） 実験条件 
 Table 2 に UHLTC に対する空力性能試験の試験範囲と
レイノルズ数を示す．修正質量流量の試験範囲は
0.022~0.042kg/s である．修正質量流量の下限値は，試験
の最高回転数までタービンを駆動させることの出来る範
囲に設定した．一方，上限値は圧力センサの許容圧力範
囲およびヒステリシスブレーキの許容負荷電力を超えな
い範囲にそれぞれ設定した．修正回転数の試験範囲は，
トルクメータの許容回転数を考慮して，5,000~ 18,000rpm
とした．レイノルズ数については，代表長さを動翼の翼
弦長，代表速度を速度三角形に基づき算出した動翼の相
対流出速度として算出した． 
（２） 実験方法 
空力性能試験は，ヒステリシスブレーキにより修正回
転数を一定に制御し，質量流量計下流に設置した流量調
整バルブにより修正質量流量を変化させて行なった．測
定の手順は，回転数を目標値に制御しながら，コンプレ
ッサから送られた圧縮空気の修正質量流量(質量流量を
標準大気圧化の状態に変換)を目標値に設定した．それぞ
れの値が安定した後，タービン段入口および出口におけ
る全圧と壁面静圧，タービン段入口の全温，トルクおよ
び回転数を測定した．その後，修正回転数一定の条件下
で流量を増加させ，各流量で同様の測定を行った．なお，
タービン段出口全圧の測定に関しては，流量の変化に伴
い動翼からの絶対流出角が変化するため，流量の変化に
応じて全圧管の向きを調整した．また，圧力および全温
の測定は 300 点のデータを，トルクの測定は 100 点のデ
ータを収得し，その測定値の算術平均値をデータ処理に
用いた． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
  
 
Fig.4 Experimental apparatus 
 
          
 
 
 
 
(a) Schematic diagram 
 
 
 
 
 
 
(b) Actual equipment 
Fig.5 Small annular turbine cascade test rig 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.6 Definition of axial gap between stator and rotor 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.7 Measurement points of temperature and pressure  
Condition
Corrected mass flow rate Gc [kg/s] 0.022~0.042
Corrected rotational speed Nc [rpm] 5,000~18,000
Reynolds number Re [-] (2.65~5.86)×104
φ
πt
τ
        
                     
 
S
S
Ψs
Δ
Table 2 Range of test parameter 
 
 
 
 
５． 性能評価方法 
本研究における性能評価は標準大気状態(101.3[kPa], 
288.15[K])に修正して行った[9][10]．修正に用いた補正係数
である無次元タービン段入口温度 λ[-]および無次元ター
ビン段入口全圧 δ[-]を Eq.(1)および Eq.(2)にそれぞれ示す． 
 
(1) 
   
 
(2) 
 
ここで，Tt1[K]はタービン段入口全温，Tst[K]は標準大気
温度であり，Pt1[Pa]はタービン段入口全圧，Pst[Pa]は標
準大気圧力である． 
（１） 修正質量流量 
質量流量 G[kg/s]を標準大気状態に修正した修正質量
流量 Gc[kg/s]は次式により算出した． 
 
(3) 
 
（２） 修正回転数 
回転数 N[rpm]を標準大気状態に修正した修正回転数
Nc[rpm]は次式により算出した． 
 
(4) 
 
（３） 流量係数 
流量係数 φ[-]は次式により算出した． 
 
(5) 
 
ここで，Vz[m/s]は軸方向速度， UM[m/s]は動翼の Midspan
における周速度である． 
（４） 全圧膨張比 
タービン段の全圧膨張比 πt[-]は次式により算出した． 
 
(6) 
 
ここで，Pt2[Pa]はタービン段出口全圧である 
（５） 修正トルク 
トルク τ[N∙m]を標準大気状態に修正した修正トルク
τc[N∙ m]は次式により算出した． 
(7) 
 
（６） 絶対流出角 
タービン動翼出口における絶対流出角  A[deg.]を次式
により算出した． 
 
(8) 
 
ここで，Ps2[Pa]はタービン段出口静圧， 2[kg/m
3]はター
ビン段出口密度である． 
（７） 修正比出力 
比出力 S[J/kg]を標準大気状態に修正した修正比出力
Sc[J/kg]は次式により算出した． 
 
(9) 
 
ただし，比出力 S[J/kg]は回転数 N[rpm]，トルク τ[N∙ m]
および質量流量 G[kg/s]を用いて次式により算出した． 
 
(10) 
 
（８） 段負荷係数 
動翼の段負荷係数 Ψs[-]は次式により算出した． 
 
(11) 
 
（９） エンタルピ降下 
タービン段のエンタルピ降下 Δh[J/kg]は次式により算
出した． 
 
(12) 
 
ここで，cp[J/kg∙K]は定圧比熱，κ[-]は比熱比である． 
(10)   タービン段効率 
タービン段効率 ηc[%]は次式により算出した． 
 
 
(13) 
 
 
 
６． 実験結果及び考察 
（１） 段負荷性能 
Fig.8 に 2 種類の翼端間隙高さ TCL に対する，流量係
数 φ と段負荷係数 Ψsの関係を，修正回転数 Ncをパラメ
ータとして示す．Fig.8 において，全ての回転数 Nc に対
して，翼端間隙高さ TCL の減少に伴い Ψs の増加が認め
られる．この原因としては，TCL の減少による漏れ流れ
の低減により流出角の低下が抑えられ，さらに翼間流路
内を通過する流量が増大するためと考えられる[11]．また，
翼負荷の増大は後述するトルク性能に関わる． 
 
  
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.8 Stage loading 
 
（２） トルク性能 
Fig.9 に 2 種類の翼端間隙高さ TCL に対する，φと修正
トルク τc の関係を，Nc をパラメータとして示す．Fig.9
から分かるように，全ての Nc において TCL の減少に伴
い，τc の向上が認められる．これは，TCL の減少による
翼高さの増加，および翼間を通過する流量が増大するこ
とによる翼負荷の増加によるものと考えられる．また，
各回転数において，流量の増加に伴い，τc の増加率が大
きくなっている．これは，流量の増加は翼負荷を増大さ
せるため，翼負圧面と正圧面の圧力差が増えることによ
り漏れ流れが増強されるが，翼端間隙高さの減少によっ
て，漏れ流れの増強が抑えられたためと考えられる． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
  Fig.9 Corrected torque 
 
（３） 空力損失 
Fig.10 に 2 種類の翼端間隙高さ TCL に対する，各回転
数 Ncでの，φ と比エンタルピ降下 Δh および φ と修正比
出力 Scの関係を重ねて示す．全ての Ncに対して，Δh に
ついては TCL 間で差がほとんど無いが，Sc については
TCL の減少に伴い増加している．Δh と Sc の差が空力損
失を表すことから，TCL の減少に伴い空力損失が減少し
ていることが分かる．この減少は特に翼端間隙高さの減
少に伴い漏れ流れおよび漏れ渦が低減することにより，
それらに起因する損失が低減したためと考えられる．ま
た，回転数 Nc の上昇に伴い，TCL の減少による Sc の増
加率は僅かに増加している．したがって，回転数の増加
により TCL の減少による損失低減効果が上昇すること
がわかる． 
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Fig.10 Variations of enthalpy drop and specific power 
 
（４） 動翼の出口の流出角 
Fig.11 に 2 種類の翼端間隙高さ TCL に対する，動翼下
流のミッドスパンにおいて全圧管により測定した動翼か
らの絶対流出角  Aと Ncとの関係を示す．Fig.12 に 2 種類
の TCL に対する， Aと動翼のミッドスパンでの周速から
算出した動翼からの相対流出角  Rの Ncとの関係を示す．
TCL の減少に伴い， Aと  Rの増加が認められる．これら
の流出角の増加は漏れ流れの減少，つまり翼間を通過す
る流量の増加を表しており，さらに負荷の増加につなが
ることから，全圧管による動翼からの絶対流出角  Aの測
定結果も，前述の負荷に関する考察を裏付けていること
が分かる．翼端間隙高さの減少に伴う翼間流路内の流量
の増大は，馬蹄形渦や翼間流路渦を増強させ損失を増加
させると考えられる．しかしながら，超高負荷軸流ター
ビン直線翼列を対象にした，解析結果から，翼端漏れ渦
に起因する損失は馬蹄形渦や流路渦に比べて非常に強い
ことが明らかにされている[12]．円環動翼列を用いた本実
験から，翼端間隙高さの減少に伴い，空力損失が低減し
ていることから，翼端漏れ流れにおよび翼端漏れ渦に起
因する損失は，馬蹄形渦や翼間流路渦に起因する損失よ
りも支配的であることが分かる．  
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.11 Absolute outlet flow angle of rotor(Gc=0.042kg/s) 
      
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.12 Relative outlet flow angle of rotor(Gc=0.042kg/s) 
  
（５） タービン効率 
Fig.13 に 2 種類の翼間隙高さ TCL に対する，φ とター
ビン効率 ηcの関係を，Ncをパラメータとして示す．Fig.13
から最高効率点は φ=0.2 付近に存在していることから，
超高負荷タービン翼列は高速回転の低流量域で高い効率
を有することが分かる．全ての Ncにおいて，TCL の減少
に伴い ηcが向上し，さらに最高効率点付近においては 5%
程度の向上が認められる．これらの向上は TCL の減少に
伴う，比出力の増加と空力損失の減少によるものと考え
られる．また，先に述べたように，回転数 Ncの上昇に伴
う TCL の減少による Scの増加率の向上により，φ=0.2 付
近の最高効率点でのTCLの減少に伴う ηcの増加率が向上
していることが分かる．以上から，超高負荷タービン翼
列において，TCL の減少により漏れ流れおよび漏れ渦を
低減させ，それに起因する空力損失を減少させることに
より，タービン段効率が向上することが明らかとなった ．
また，本研究結果から，特に高回転域において，漏れ流
れの低減がタービン効率の向上に寄与するところが大き
いことが明らかとなり，さらなる漏れ流れ低減技術の適
用が超高負荷タービン翼列の実用化において非常に重要
であると云える． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.13 Turbine efficiency 
 
７． 結論 
以上，本研究により超高負荷軸流タービン円環翼列に
対して，以下の結論を得た． 
(1) 翼端間隙高さの減少による漏れ流れの低減により，
流出角の減少が抑えられ，さらに翼間流路内を通過
する流量が増大することにより，翼負荷が増大する
とともにトルク性能が向上する． 
(2) 円環動翼列の損失生成において，翼端漏れ流れおよ
び翼端漏れ渦に起因する損失生成は，馬蹄形渦や翼
間流路渦に起因する損失生成よりも支配的である． 
(3) 翼端間隙高さの減少によるトルク性能向上と，漏れ
流れおよび漏れ渦の低減に伴う空力損失の低下は
タービン効率を向上させる． 
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